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Показаны наиболее перспективные способы увода малых космических аппаратов  
с орбиты: аэродинамические системы, электродинамические тросовые системы  
и системы на базе двигательных установок (жидкостной, твердотопливной  
и электрореактивной). Выбраны проектные параметры разных вариантов по-
строения системы увода малых космических аппаратов с орбит с учетом ограни-
чений и оценена эффективность этих вариантов. Разработана методика выбора 
проектных параметров системы увода малых космических аппаратов с орбиты, 
основу которой составляет оценка эффективности вариантов построения си-
стемы увода по нескольким показателям с учетом накладываемых ограничений. 
Приведены примеры реализации разработанной методики выбора проектных па-
раметров для малых космических аппаратов «Аист» и «Аист-2Д». Рассмотрены 
состав и схема работы выбранного в результате оценки эффективности вариан-
та построения системы увода спутника «Аист» с орбиты, также раскрыты 
принципы работы основных компонентов системы. Благодаря использованию 
предлагаемой системы опытный образец малого космического аппарата «Аист» 
может быть уведен с орбиты за 96 сут при сроке баллистического  
существования без использования предлагаемой системы 26 лет, малый космиче-
ский аппарат «Аист-2Д» — за одни сутки при сроке баллистического существова-
ния без предлагаемой системы 11 лет. 
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Проблема образования космического мусора достигает критиче-

ского уровня вследствие лавинообразного роста выводимых на низ-
кие околоземные орбиты малых космических аппаратов (МКА).  
В 2001 г. Межагентским координационным комитетом по космиче-
скому мусору (Inter-agency Space Debris Coordination Committee) бы-
ли определены две наиболее важные области околоземного про-
странства, где время существования космических аппаратов (КА) не 
должно превышать 25 лет: низкие околоземные орбиты с высотой до 
2000 км и геостационарные орбиты [1]. Однако планируемое в тече-
ние ближайших 5–7 лет развертывание многоспутниковых группиро-
вок (проекты компаний OneWeb, SpaceX, LeoSat и др.) выходит за 
пределы ожидаемого количества КА на орбите Земли. В соответ-
ствии с изложенными в [2] требованиями разработаны и частично ре-
ализованы мероприятия по сведению к минимуму разрушений после 
выполнения программы полета (пассивация, которая «требует удале-
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ния всех форм запасенной энергии, включая остатки топлива и жид-
кости под большим давлением, и разрядки аккумуляторов» [2]) и по 
ограничению длительного существования КА и орбитальных ступе-
ней ракет-носителей в районе низкой околоземной орбиты после за-
вершения их программы полета (включение в состав запускаемых 
космических аппаратов активных и пассивных систем, осуществля-
ющих увод с орбиты по окончании срока их активного существова-
ния путем торможения и входа в плотные слои атмосферы либо пу-
тем разгона и перевода на высокие орбиты захоронения). 

В 2013 г. Самарским университетом были запущены летный  
(RS-43as) и опытный (RS-41at) образцы МКА серии «Аист», проект-
ный срок активного существования которых составлял три года [3].  
Образцы МКА «Аист» продолжают успешно выполнять свою целе-
вую функцию на орбите. Согласно результатам аналитических расче-
тов и моделирования с помощью программного обеспечения General 
Mission Analysis Tool [4], а также срокам баллистического существо-
вания летный образец МКА «Аист» RS-43as войдет в плотные слои 
атмосферы через 25 лет (рис. 1, а), опытный образец МКА «Аист» 
RS-41at — через 50 лет (рис. 1, б); срок баллистического существова-
ния МКА «Аист-2Д», запущенного в апреле 2016 г., составляет 9 лет 
(рис. 1, в).  

  

Рис. 1 (начало). Результаты имитационного моделирования сроков баллистического  
существования аппаратов серии «Аист»: 

а — МКА «Аист» RS-43as; б — МКА «Аист» RS-41at 
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Рис. 1 (окончание). Результаты имитационного моделирования  
сроков баллистического существования аппаратов серии «Аист»: 

в — МКА «Аист-2Д» 
 
 
Полученные значения позволяют предположить, что аппараты 

завершат свою работу гораздо раньше схода с орбиты, поэтому необ-
ходимо принудительно увести МКА по окончании их активного 
функционирования.  

Цель настоящей работы — разработка методики выбора проект-
ных параметров системы увода МКА с орбиты, которая позволит 
снизить срок баллистического существования аппарата после пре-
кращения его функционирования и предотвратить образование ново-
го космического мусора. 

Существующие средства увода с орбиты малых космических 
аппаратов. Различные способы увода спутников по истечении срока 
активного существования изучают довольно давно. Анализ таких ме-
тодов представлен в [5, 6].  

В табл. 1 представлены известные способы увода МКА с орбиты, 
приведены их преимущества и недостатки. Системы увода подразде-
ляют: 

• на пассивные (тросовые и парусные); 
• активные (включают двигательную установку).  
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Таблица 1  

Преимущества и недостатки способов увода МКА с орбиты 

Система увода Преимущества Недостатки 
Электродинамиче-
ская космическая 
тросовая система 
(ЭДКТС) 

Экономия массы; 
низкая стоимость  
системы 

Низкая надежность, связанная  
с развертыванием троса; сложность 
программы экспериментальной  
отработки; длительное время уво-
да; необходимость электроэнергии 
на борту КА 

Аэродинамическая 
система 

Низкая стоимость  
системы; использо-
вание естественных 
внешних сил; малая 
масса 

Работоспособность только на орби-
тах до 700 км; сложность разверты-
вания конструкции; высокая веро-
ятность разрушения при столкнове-
ниях с микрометеорами; длитель-
ное время увода 

Жидкостный ракет-
ный двигатель малой 
тяги (ЖРД МТ) 

Широкий диапазон 
тяги; высокая степень 
летной отработки 

Сложность производства и назем-
ной отработки; большая масса; ток-
сичное топливо; низкий удельный 
импульс 

Твердотопливный ра-
кетный двигатель ма-
лой тяги (ТРД МТ) 

Малое количество 
элементов и подси-
стем; надежность; 
низкая стоимость; 
длительные сроки 
хранения топлива 

Однократное включение; фиксиро-
ванный общий импульс 

Электрореактивная 
двигательная уста-
новка (ЭРДУ) 

Высокий удельный 
импульс; экологич-
ное топливо 

Низкая тяга; высокая стоимость; 
сложность производства и назем-
ной отработки; длительное время 
маневра; высокая потребляемая 
мощность 

 
Оценка эффективности системы увода малых космических 

аппаратов с орбиты. Система увода МКА с орбиты, как любая тех-
ническая система, требует оценки эффективности, и ее можно оха-
рактеризовать совокупностью показателей эффективности, которые 
непосредственно зависят от основных проектных параметров разра-
батываемой системы.  

Систему увода МКА с орбиты проектируют с учетом ограничен-
ности ресурсов (затрат), при этом спуск КА в плотные слои атмосфе-
ры должен осуществляться в течение минимального периода  
времени. Сокращение длительности увода требует повышения 
удельного импульса и, как правило, потребляемой средством увода 
электрической мощности, что влечет за собой увеличение массы и 
размеров аппарата. Рост массы КА ведет к увеличению затрат на его 
запуск, в некоторых случаях даже к смене ракеты-носителя. Слож-
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ность изготовления элементов системы увода влияет на стоимость 
КА в целом.  

Эффективность системы увода повышается при уменьшении 
времени увода, массы системы, расхода энергии на ее включение и 
развертывание, при снижении сложности изготовления и сборки, 
стоимости системы, в то время как показатель надежности должен 
возрастать. Таким образом, выбор проектных параметров системы 
увода изначально является многокритериальной задачей, которую 
следует решать соответствующим способом. 

В качестве показателей эффективности были выбраны: 
• относительное время увода ˆ :T   

у

сущ

ˆ ;=
T

T
T

                                                (1) 

• относительная масса ˆ :M   

с

КА с

ˆ ;=
+

MM
M M

                                            (2) 

• удельное энергопотребление ˆ :W   

с

СЭП

ˆ ;= WW
W

                                              (3) 

• технологичность системы S — условный показатель, отражаю-
щий конструктивную сложность изготовления элементов и системы 
увода в целом, определяется методом экспертных оценок;  

• относительная стоимость ˆ :C   

с

КА

ˆ ;= CC
C

                                                (4) 

• надежность системы R — обобщенный показатель, отражаю-
щий возможность включения системы увода МКА с орбиты, вероят-
ность ее безотказной работы и выполнения целевой функции, опре-
деляется методом экспертным оценок.  
Здесь уT  — время увода МКА в плотные слои атмосферы при  
использовании системы увода, ч; сущT  — время баллистического  
существования МКА, ч; сM  — масса системы увода МКА с орбиты, 
кг; КАM  — масса КА, кг; сW  — потребляемая системой увода мощ-
ность, Вт; СЭПW  — мощность системы электропитания КА, Вт; сC  — 
стоимость изготовления, сборки и испытаний системы увода,  
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тыс. руб.; КАC  — стоимость создания, выведения и эксплуатации 
КА, тыс. руб. 

Критерий эффективности системы увода МКА с орбиты можно 
представить в виде 

ˆˆ ˆ ˆ( , , , , , ) max.= →TE E T M W S C R  

Связь между показателями эффективности в явном виде устано-
вить сложно, поэтому для метода анализа эффективности системы 
выбран метод относительной интегральной оценки [7]. Для оценки 
эффективности разных способов увода МКА с орбиты необходимо 
определить основные проектные параметры, которые для каждой си-
стемы рассчитывают по разным формулам, учитывающим принципи-
альные особенности каждого способа увода. Затем эти параметры пе-
реводят в разряд показателей, по которым оценивают эффективность 
системы. 

Формула времени увода МКА с орбиты для системы, основанной 
на аэродинамическом устройстве, учитывает плотность атмосферы, 
параметры орбиты функционирования, массу и геометрические ха-
рактеристики системы [8]: 

( )КА
у

м

2 , ;
3ρ μ

=
x

M aT X e z
C S

                                  (5) 

( )
0 1

2
3

2 4

3 exp( ),
4 ( ) 8 ( )

7 1 11 3 3 11 1 , .
6 16 2 12 4 4 4

= ×
(

     × (((((((               

e zX e z
I z eI z

e 5e e O e
z z z z

 

Здесь ρ  — плотность атмосферы на перигее орбиты (в соответствии 
с ГОСТ 25645.101–83), кг/м3; Cx — коэффициент аэродинамического 
сопротивления; Sм — площадь миделя, м2; a — большая полуось ор-
биты, м; μ — гравитационная постоянная, м3 · с–2 · кг–1; MКА — масса 
космического аппарата, кг; e — эксцентриситет орбиты; z — аргу-

мент, 
ρ пер

,aez =
H

 где ρ перH  — высота однородной атмосферы (по 

ГОСТ 25645.101–83), м; 0 ( )I z  — функция Бесселя. 
Время увода МКА с орбиты для ЭДКТС определяют по формуле [8]  

( ) ( )( )
( )6 6т

1 22 2 6 2
м З

16
6 2cos 2 3cos 2 φ 2cos 2φ 3cos 2 φ

,
12 cos α

= ×
+ + − + + −      

× −

уT
i i i

MR r r
L B R

     (6) 
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где i — наклонение орбиты, град; φ — наклонение оси магнитного 
поля Земли, град; M — общая масса системы КА ЭДКТС( ),M = М М(  
кг; Rт — сопротивление троса, Ом; L — длина троса, м; Bм — магнит-
ная индукция на геомагнитном экваторе, Тл; RЗ — радиус Земли, м;  
α — угол между осью троса и местной вертикалью, α = 0; 1r  — 
начальная высота орбиты, м; 2r  — конечная высота орбиты, м.  

Время увода МКА с орбиты, оснащенного двигательной установ-
кой, рассчитывают по следующей зависимости [8]:  

КА т
у

т

0,5 ,M MT V
F
−= ∆                                       (7) 

где MКА — масса космического аппарата, кг; Mт  — масса топлива, кг; 
Fт — сила тяги двигательной установки, Н; ΔV — приращение харак-
теристической скорости для перехода с начальной орбиты на конеч-
ную, м/с. 

Масса любой системы увода зависит от состава основных подсис- 
тем:  

с
=1

= ,∑
k

i
i

M M                                            (8) 

где k — количество подсистем; Мi —  масса i-й подсистемы, кг.  
Стоимость любой системы увода может быть определена путем 

суммирования стоимости изготовления (затрат на создание, испыта-
ния и работы по сборке) и стоимости материалов и топлива: 

с мМРОТ ;= +C n C                                          (9) 

м
1

.
=

= ∑
k

i
i

C cM  

Здесь МРОТ — минимальный размер оплаты труда, руб.; n — коли-
чество нормочасов на изготовление системы; Cм — стоимость мате-
риалов и топлива, руб.; c — удельная стоимость материала основного 
элемента подсистемы, руб./кг. 

Мощность, необходимая для развертывания аэродинамической сис- 
темы увода МКА с орбиты, является характеристикой выбранного газо-
генератора. Потребляемая тросовой системой увода мощность зависит 
от характеристик троса и материала, из которого он изготовлен: 

т
ЭДКТС

уд т

2
,

ρ
= U SW

L
                                     (10) 
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где U — напряжение в тросе, В; Sт — площадь поперечного сечения 
троса, м2; ρуд — удельное сопротивление материала троса, Ом · м;  
Lт — длина троса, м.  

Потребляемая ЭРДУ или ЖРД МТ мощность представляет собой 
характеристику выбранного двигателя; для ТРД МТ ее рассчитывают 
по формуле [9] 

пог
ТРДМТ ,

0,86 0,86
= = LqQW                                   (11) 

где Q — количество теплоты, выделяющейся при сгорании топлива 
Дж/с; L — длина двигателя-прототипа, м; погq  — погонная плотность 
теплового потока, Дж/(м·с). 

С помощью формул (5)–(11) можно рассчитать показатели (1)–(4) 
эффективности разных систем увода МКА с орбиты. 

Методика выбора проектных параметров системы увода  
с орбиты. Для выбора проектных параметров системы увода МКА  
с орбиты в ходе исследования разработана методика, в основе кото-
рой — оценка эффективности разных вариантов построения системы 
увода по нескольким показателям с учетом накладываемых ограни-
чений. Методику реализуют в шесть этапов. 

Этап 1. Выясняют, входит ли в состав МКА система ориентации 
и стабилизации (СОС). Когда используется система увода на базе 
двигательной установки, тормозной импульс для МКА должен быть 
выдан двигателем в нужном направлении. Для этого необходимо 
предварительно сориентировать спутник, что невозможно, если ап-
парат не оснащен СОС. Следовательно, при отсутствии СОС на бор-
ту МКА надо рассматривать только две системы — ЭДКТС и аэро-
динамическую — и оценивать только их эффективность.  

Если же МКА оснащен СОС, для анализа эффективности рас-
сматривают все виды систем увода (см. табл. 1). 

Этап 2. Выбирают опорный и альтернативные варианты постро-
ения системы увода МКА с орбиты и определяют основные проект-
ные параметры системы при выбранных вариантах с помощью выра-
жений (5)–(11). Когда выбран опорный вариант, относительно него 
оценивают эффективность других (альтернативных) вариантов. 

Этап 3. Рассчитывают показатели эффективности системы увода 
по формулам (1)–(4) с учетом найденных проектных параметров.  

Этап 4. Определяют значимость данных показателей для реали-
зации метода интегральной относительной оценки эффективности 
системы увода МКА с орбиты, т. е. коэффициенты приоритета (ко-
эффициенты весомости), назначаемые известными способами. 
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Этап 5. Вычисляют коэффициент интегральной относительной 
оценки (КИО) системы увода МКА с орбиты. Данный коэффициент 
рассчитывают следующим образом: 

• для показателей, значения которых при повышении эффектив-
ности системы уменьшаются: 

( ) опˆˆ ˆ ˆ,  ,  ,  ,  ,=
j

EK T M W S C
E

 

где ( )ˆˆ ˆ ˆ,  ,  ,  ,  K T M W S C  — коэффициент интегральной относительной 

оценки; опE  — показатель эффективности опорного варианта; jE  — 
показатель эффективности j-го сравниваемого варианта; 

• для показателя, значение которого при повышении эффектив-
ности системы возрастает:  

( )
оп

.= jE
K R

E
 

Совокупный коэффициент интегральной относительной оценки 
системы и.оK  определяют по сумме М показателей, взвешенных по 
их значимости с помощью коэффициентов приоритета [7]: 

1
и.о

1

α
,

α

=

=

=
∑

∑

M

i i
i

M

i
i

K
K  

где M — количество показателей эффективности. 
Этап 6. После определения КИО выбирают наиболее рациональ-

ный вариант построения системы увода исходя из условия макси-
мальности КИО.  

Реализация методики выбора проектных параметров систе-
мы увода с орбиты на примере неориентируемого малого косми-
ческого аппарата «Аист». Результаты применения методики выбора 
проектных параметров системы увода опытного образца МКА 
«Аист» с орбиты (высота орбиты 625 км и наклонение 82°) приведе-
ны в табл. 2 и 3. Варианты построения системы увода: 

1) опорный — ЭДКТС (длина троса 2 км, толщина 0,8 мкм);  
2) альтернативные: 
• А1, А2, А3 — аэродинамические системы (диаметр надуваемо-

го баллона 10, 4 и 0,5 м соответственно); 
• А4 и А5 — ЭДКТС (длина троса 0,5 и 2 км, толщина 0,8 мкм  

и 10 мм соответственно). 
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Таблица 2 

Основные проектные параметры системы увода  
малого космического аппарата «Аист» с орбиты 

Вариант 
Параметр 

Mс, кг Wс, Вт Tу, ч Cс,  
тыс. руб. MКА, кг WСЭП, 

Вт Tсущ, ч CКА,  
тыс. руб. 

Опорный 0,9 18 1810 1580 

39 12 223 042 150 000 

А1 24,3 10 383 1371 
А2 5,1 10 2392 1161 
А3 1,1 10 153 043 1030 
А4 0,8 71 7240 1128 
А5 1,2 71 458 1690 

 

Таблица 3 

Коэффициент интегральной относительной оценки по показателям  
эффективности системы увода малого космического аппарата «Аист» с орбиты 

Вариант 
Коэффициент 

KT KM KW KS Kс KR Kи.о 
Опорный 1,00 1,00 1,00 1,00 1,00 1,00 1,00 

А1 2,48 0,11 1,61 1,23 1,03 0,48 1,16 
А2 0,79 1,28 1,78 1,56 1,22 0,55 1,20 
А3 0,01 1,92 1,78 1,62 1,26 0,58 1,19 
А4 0,25 2,17 0,25 1,04 1,25 1,00 0,98 
А5 1,56 0,83 0,64 0,99 0,83 0,00 0,97 

 
Наибольшим КИО при равнозначных коэффициентах приоритета 

обладает вариант А2, который соответствует аэродинамической сис- 
теме увода с диаметром надуваемого баллона 4 м. Данная система 
увода с орбиты может быть легко реализована в короткие сроки с ис-
пользованием уже готовых коммерчески доступных компонентов. 
Аэродинамическая система увода (рис. 2) включает баллон кониче-
ской формы, надуваемый газом, выделяющимся при работе газогене-
ратора, контейнер хранения и контроллер управления процессом рас-
крытия [10]. По завершении срока активного существования или  
в случае отказа спутника для скорейшего спуска МКА с орбиты кон-
троллер системы увода выдает команду включить газогенератор,  
в результате чего раскрывается аэродинамическое устройство.  

Результаты моделирования работы системы увода с орбиты МКА 
«Аист» показали эффективность применения данной системы. За 
счет ее использования достигнуто уменьшение срока баллистическо-
го существования с 26 лет до 96 сут.  
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Рис. 2. Малый космический аппарат «Аист» с аэродинамической системой  
увода с орбиты: 

а — общий вид; б — внутренняя компоновка малого космического аппарата с установлен-
ными подсистемами системы увода; 1 — космический аппарат; 2 — надуваемый баллон;  

3 — контейнер хранения; 4 — контроллер управления; 5 — газогенератор 
 
Реализация методики выбора проектных параметров систе-

мы увода с орбиты на примере малого космического аппарата 
дистанционного зондирования Земли «Аист-2Д». Результаты при-
менения методики выбора проектных параметров системы увода  
с орбиты МКА «Аист-2Д» с высотой орбиты 490 км и наклонением 
97,3° приведены в табл. 4 и 5. В качестве опорного был выбран вари-
ант с двумя термокаталитическими двигателями К50-10.5.  

 
Таблица 4 

Основные проектные параметры системы увода малого  
космического аппарата «Аист-2Д» с орбиты 

Вариант 

Параметр 

Mс, 
кг 

Wс, 
Вт Tу, ч Cс,  

тыс. руб. 
MКА, 

кг 
WСЭП, 

Вт Tсущ, ч CКА,  
тыс. руб. 

Опорный 91 35 3415 8362 

530 285 88 
693 750 000 

А1 4 10 71 1478 
А2 1 10 282 1720 
А3 11 71 178 925 1680 
А4 16 28 71 661 2018 
А5 46 660 9875 17 508 
А6 43 5 258 8225 
А7 44 28 26 8656 
А8 63 42 21 34 411 
А9 60 17 30 2987 
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Таблица 5 

Коэффициенты относительной оценки по показателям эффективности  
системы увода малого космического аппарата «Аист-2Д» с орбиты 

Вариант 
Коэффициент 

KT KM KW KS KC KR Kи.о 
Опорный 1,00 1,00 1,00 1,00 1,00 1,00 1,00 

А1 48,38 18,33 3,50 1,01 5,66 2,31 14,10 
А2 12,09 66,78 3,50 0,99 4,86 2,25 16,13 
А3 0,02 7,48 0,49 0,87 4,98 4,50 3,17 
А4 0,05 4,91 1,23 0,85 4,14 4,50 2,68 
А5 0,35 1,83 0,05 0,98 0,48 1,42 0,85 
А6 13,23 1,95 6,48 0,83 1,02 0,91 4,22 
А7 132,44 1,90 1,25 0,83 0,97 0,89 24,81 
А8 163,79 1,38 0,83 1,12 2,43 2,09 30,79 
А9 113,84 1,45 2,06 1,09 2,80 1,98 22,06 

 
В качестве альтернативных вариантов предлагаются: 
• А1 и А2 — аэродинамические системы (диаметр надуваемого 

баллона 40 и 20 м соответственно);  
• А3 и А4 — ЭДКТС (длина троса 2 и 5 км соответственно, тол-

щина троса 0,8 мкм);  
• А5 — ЭРДУ СПД-70; 
• А6 и А7 — ЖРД МТ РДМТ3 и «Океан-О» соответственно; 
• А8 и А9 — ТРД МТ 755 Ns Motor и Star 4G. 
Максимальным КИО обладает вариант А8, при котором удельные 

импульс и тяга для системы увода МКА «Аист-2Д» с орбиты на базе 
ТРД МТ 755 Ns Motor составляет 187 с и 37 Н соответственно. На рис. 3 
представлена модель выбранной системы увода МКА «Аист-2Д».  

 

Рис. 3.  Электронная  модель   малого   космического   аппарата  «Аист-2Д»,  
оснащенная системой увода на базе твердотопливного ракетного двигателя  

малой тяги:  
1 — ТРД МТ 755 Ns Motor; 2 — МКА «Аист-2Д» 
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За счет использования предлагаемой системы увода на базе ТРД 
МТ достигнуто уменьшение срока баллистического существования 
МКА «Аист-2Д» с 11 лет до 21 ч. 

Заключение. Использование методики выбора проектных пара-
метров системы увода МКА с орбиты, в основе которой лежит оцен-
ка эффективности разных вариантов системы, позволит упростить  
выбор подходящей системы для МКА любого типа и назначения. Для 
спутников, функционирующих на орбитах высотой 300…700 км, 
применение системы увода на базе предлагаемых методов обеспечит 
надежный спуск с орбиты. Такая система позволит свести спутник  
с орбиты даже при отсутствии СОС на борту (в случае неориентиру-
емого аппарата) или при полном отказе всех систем, в том числе си-
стемы управления движением (в случае ориентируемого аппарата). 
Это обеспечит автономность работы и безотказное срабатывание си-
стемы увода. 
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of a small spacecraft de-orbiting system 
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The paper describes the most promising ways of de-orbiting small spacecraft: aerodynamic 
systems, electrodynamic tether systems and systems based on propulsive effectors  liquid, 
solid-fuel and electroreactive. We selected the design parameters of various options for 
constructing a small spacecraft de-orbiting system, taking into account the restrictions, and 
assessed the effectiveness of these options. As a result, we developed a method for selecting 
design parameters for a small spacecraft de-orbiting system. The method is focused on an 
assessment of the effectiveness of various options for constructing a de-orbiting system 
based on several indicators, taking into account the imposed restrictions. In the study, we 
give examples of implementing the developed method for selecting design parameters for 
small spacecraft “Aist” and “Aist-2D”. We also consider the composition and scheme of 
operation of the most effective option of constructing a system for de-orbiting the “Aist” 
satellite, and reveal the principles of operation of the main components of the system. 
Thanks to the use of the proposed system, the prototype of the small spacecraft “Aist” can 
be de-orbited in 96 days when a ballistic life without using the proposed system is 26 years. 
In the case of the small spacecraft “Aist-2D”, de-orbiting can be done in one day when a 
ballistic life without using the proposed system is 11 years old. 
 
Keywords: small spacecraft, space debris, de-orbiting system, propulsive effector, aero-
dynamic system, electrodynamic tether system, efficiency assessment 
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